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Introduction. 
Se trata en este articulo de la influencia de los 
parametros de lanzamiento en la trayectoria de las 
sondas lunares. 
Los parametros de lanzamiento mas impor tan-
tes que determinan la trayectcria ulterior son: el 
lugar e instante de lanzamiento y la velocidad (de-
finida por su magni tud, acimut y angulo de eleva-
cion sobre el hor izonte) de inyeccion en la orbita. 
El objeto del presente trabajo es encontrar rela-
ciones sencillas que permi fan una estimacion, con 
aproximacion razonable, de las condiciones de lan-
zamiento opt imas para las diferentes misiones lu-
nares. 
Para eilo, empezaremos por despreciar la atrac-
cicn que ejerce la Luna sobre la sonda, lo que in-
troducira errores en la distancia de aproximacion 
a la Luna, referidos a la distancia T ie r ra -Luna , 
del crden de la relacion de masas Luna -T ie r r a ; 
errores sin trascendencia para el estudio que nos 
ocupa. Ademas, si ut i l izamos un sistema de referen-
da con su origen ligado al centro de la Tier ra y 
direcciones fijas de los ejes coordenados (por ejem-
plo, Polo Nor te y direccion del P u n t o Vernal ) a 
las fuerzas de atraccion de la Tier ra y el Sol 
sobre la sonda, hemos de anadir la fuerza de 
inercia debida al movimiento del sistema de re-
ferenda. Esta ul t ima fuerza equilibraria exacta-
mente la atraccion solar sobre la sonda si esta se 
encontrase en el centro de la Tierra , y la equilibra-
ra muy aproximadamente cuando la sonda se man-
tenga en un entorno de la Tier ra de dimensiones 
pequefias frente a la distancia Tierra-Sol . Este es 
cl caso de los satelites terrestres y las sondas lu-
nares. 
E n el sistema de referencia antedicho, la sonda 
tomara un movimiento p iano, conico, bajo la ac-
cion de la aparentemente unica fuerza (central) de 
atraccion terrestre. 
El p iano de la orbita de la scnda esta definido 
por las condiciones iniciales, el centro de atraccion 
y la direccion del bianco en el m o m e n t o de lle-
gada. Con estas hipotesis se calculan, en principio, 
una serie de relaciones entre las condiciones inicia-
les, la posicion del bianco y las caracteristicas de la 
orbita. A ccntinuacion, se estudian las misiones lu-
nares y las ventajas de una orbita de espera entre 
la inyeccion y la orbita final, calculandcse la co-
rreccion que se ha de hacer en los parametros de 
lanzamiento debido a un retraso en el instante de 
lanzamiento. 
A) P A R A M E T R O S D E UNA O R B I T A . 
La orbita de un satelite terrestre puede determi-
narse en funcion de los seis parametros siguientes: 
Semi-eje mayor de la orbita a 
Excentricidad de la orbita e 
Inclinacion del piano de la orbita respecto al ecuador. ia 
Longitud del nodo ascendente del piano de la orbita. 2 a 
Angulo entre la direccion del nodo ascendente y el 
perigeo de la orbita ">a 
Tiempo de paso por el perigeo tp 
Asimismo, el p iano de la orbita se puede de-
(*) En este artl'culo se resume una parte del infonne presentado a la COPERS como consecuencia del Contrato IN-
TA-COPERS 7-63 (Ref. 7)-
XOVIEMBRE-DICIEMBRE 1964 19 
terminar con los siguientes parametros de lan-
zamien to : 
Ascension recta del punto de lanzamiento en el ins-
tante en que se efecti'ia «L 
Latitud del punto de lanzamiento SL 
Azimut de lanzamiento (respecto a un sistema de re-
ferenda inercial geocentrico) A' 
Las relaciones de tipo geocentrico que existen 
entre los parametros de la orbita y los de lan-
zamiento son los sigiuentes: 
cos / = sen A'L cos SL ; 
sen 5, = cotg A'L tg («L - Qa); 
cos A'L = tg 5L cot (u)a — A uL). 
donde A uh es el angulo entre el p u n t o de lanza-
miento y el perigeo, existiendo la relacion: 
• A «t. = * , + <*>p + <J>2 - 8, . 
En las figuras i y 2 pueden verse los parametros 
aqui definidos. Figura 1. 
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B) RELACIONES GEOMETRICAS ENTRE EL PUNTO 
DE LANZAMIENTO Y EL BLANCO. 
Sean aT, 8T, rT las coordenadas del bianco, y 
a,, 8, las del punto de lanzamiento. 
Si llamamos * al angulo entre las direcciones 
del punto de lanzamiento y el bianco, desde el 
centro de la Tierra, se pueden deducir de la fi-
gura 3 las siguientes relaciones: 
cos $ = cos ( «L — oT) cos SL cos oT 4- sen 8L sen §T , 
sen (a, — a.r\ cos 8T 
t g A' = -. r - ^ 
cos (c<L — aT) sen SLsen <5T — cos §L sen 8T 
Con estas relaciones y teniendo en cuenta los limi-
tes de los acimut de seguridad del punto de lanza-
miento, se puede obtener un grafico que de 5T, en 
funcion de ah — <xT para diferentes valores de 
A', y <J>. En las figuras 4 y 5 pueden verse dichos 
graficos correspondientes a Atlantic Missile Range 
y Woomera, cuyos limites de azimut de seguridad 
son 44" < A'L < n o " para Atlantic Missile Range 
Y 350" < A',, < 12" para Woomera; es de obser-
var, que al hacer uso de estas curvas ha de traba-
jarse, bien solamente con los valores encerrados en 
circulo, o, por el contrario, con valores sin circulo 
exterior. 
1 ESTUDIO GENERAL DE MISIONES LUNARE.S. 
1. Generalidades sobre misiones lunares. 
En el estudio de una mision cabe la considera-
tion de un numero limitado de posibles trayecto-
rias. La seleccion previa de las mas realistas lleva 
consigo la valoracion de un gran numero de res-
tricciones relacionadas tanto con las caracteristicas 
geometricas del piano que contiene la orbita como 
con las caracteristicas dinamicas que gobiernan el 
movimiento en dicho piano. 
Hasta ahora se han estudiado las relaciones 
existentes entre los parametros geometricos de sa-
lida y llegada, que determinan el piano de la or-
bita, sin mas restricciones que las impuestas por 
la posicion geografica de las bases de lanzamiento 
y por las condiciones de seguridad y seguimiento. 
El piano de la orbita, definido mediante dos 
vectores que pasan por el centro de la Tierra; el que 
sefiala la direccion del lugar de lanzamiento en el 
momento de lanzamiento y el correspondiente a la 
direccion del bianco en el momento de llegada; 
puede adoptarse un gran numero de posiciones de-
pendientes del dia senalado para el impacto, la du-
racion del vuelo y la posicion de la estacion de lan-
zamiento. Consideraciones tecnicas y economicas 
restringen la gama de posibles posiciones. 
La eleccion del dia senalado para el impacto o 
aproximacion, depende del objeto de la mision. Por 
ejemplo: para retratar la cara invisible de la Luna 
es necesario lanzar el vehiculo en dias proximos a 
la Luna nueva, ya que, en tales dias, la cara invisible 
esta iluminada por el Sol. Logicamente, no discu-
tiremos aqui tal tipo de limitaciones. 
La duracion del vuelo depende, fundamental-
mente, de la energia especifica del vehiculo en el 
momento de inyeccion en la orbita. Para una ener-
gia dada, la eleccion de una u otra orbita no influye 
sensiblemente en el tiempo de vuelo, como puede 
verse en la referenda 1, y discutiremos con cierto 
detalle mas adelante. 
La eleccion del instante del dia mas apropiado 
para realizar el lanzamiento viene dada por la as-
cension recta mas conveniente del punto de lanza-
miento; dicha ascension recta varia en 360" cada 
dia. 
2. Consideraciones relacionadas con las caracteris-
ticas geometricas del piano de la orbita. 
En general, la inclinacion del piano de la orbita 
respecto al del ecuador debe ser lo mas pequeno 
posible. 
La figura 6 representa el piano de la orbita de 
menor inclinacion respecto al ecuador, cuando la 
latitud de la estacion de lanzamiento, 8L, es mayor, 
en valor absoluto, que la declinacion de la Luna, 
8T. La inclinacion ia del piano de la orbita es igual 
a 8j, y el acimut de lanzamiento vale 900 6 270°. 
Si no se aprovecha la rotacion de la Tierra. 
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Figura 6. 
La figura 7 representa el piano de minima in-
clinacion cuando la declinacion de la Luna es mayor 
en valor absoluto que la latitud de lanzamiento. 
En este caso; ia = 5T. 
Las ventajas relacionadas con el hecho de que i 
sea lo menor posible son, entre otras, las siguientes: 
a) Es posible obtener un provecbo maximo 
derivado de la rotacion de la Tierra (suponiendo 
que el lanzamiento se realice hacia el Este), Ref. 2. 
b) Como en los casos que nos interesa consi-
derar, la latitud de la estacion de lanzamiento es 
superior a la inclinacion del piano de la orbita lu-
nar; cuanto menor sea la inclinacion del piano de 
la orbita del satelite con respecto al ecuador, menor 
sera el angulo formado por los dos pianos orbitales 
con las ventajas consiguientes en la fase de acceso 
a la Luna, Ref. 3. 
c) El lanzamiento con acimut proximo a 900 
presenta la ventaja de que la variacion de acimut, 
debida a un pequefio retraso en el tiempo de lanza-
miento, es minima, Ref. 4. 
En algunos casos (Woomera y Colomb Be-
char), no es posible, por razones de seguridad, lan-
zar con acimut de 90", en cuyo caso la minima 
inclinacion del piano de la orbita se obtiene para el 
valor limite de seguridad mas proximo a 90". 
Como veremos cuando discutamos la influen-
cia de las caracteristicas dinamicas en la economia 
de la mision, en muchos casos, la condicion de mi-
nima inclinacion del piano de la orbita es incom-
patible con la utilizacion economica de la parte ba-
I 
j 
Figura 7. 
listica de la orbita, ya que esta utilizacion economica 
exige que "el angulo central balistico" sea proximo 
a 180". Ambas condiciones son compatibles si la 
direccion del lugar de lanzamiento y la de llegada 
a la Luna son opuestas, lo que no siempre es po-
sible conseguir desde cualquier estacion si su decli-
nacion es grande. En caso contrario, la maxima eco-
nomia del vuelo balistico se obtiene para acimut 
de o" 6 1800 (fig. 8 ) . Sin embargo, debido a que 
el angulo entre el piano de la orbita del satelite y el 
de la Luna es muy grande, las ventajas de este tipo 
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de lanzamiento no compensan sus inconvenientes 
cuando se desea realizar algo mas que una momen-
tanea aproximacion lunar. 
3. Consideraciones relacionadas con las caracte-
tisticas dindmicas durante el vuelo. 
Las siguientes reglas, ver Ref. 2, nos guian en 
la eleccion de las caracteristicas dinamicas mas apro-
piadas: 
1." No se debe aplicar ejnpuje en direccion 
normal a la trayectoria. Es decir, deben evitarse los 
cambios de direccion. 
2.0 Si dichos cambios son inevitables, deben 
hacerse dcnde la velocidad sea menor. Por ejemplo, 
en el caso de orbita eliptica, el cambio debe hacerse 
en el apogeo, no en el perigeo. 
3." Siempre que sea posible, debe aplicarse el 
empuje tangencial en las partes de la trayectoria en 
las que la velocidad es mayor. Por ejemplo, para 
una elipse, se dara el impulso en el perigeo. 
4." El empuje debe utilizarse para aumentar 
la energia cinetica con preferencia a la potencial. 
A la vista de estas consideraciones podemos ima-
ginar el esquema de mision lunar formado por las 
fases siguientes: 
A) FASE DE ASCENSION PROPULSADA ENTERA O 
PARCIALMENTE. 
El que el vehiculo sea propulsado durante todo 
este periodo o solo temporalmente, depende de con-
sideraciones de tipo economico. Se consigue una gran 
flexibilidad y razonable economia intercalando una 
fase no prcpulsada (espera) entre dos propulsa-
das. La primera fase propulsada se encarga de ini-
ciar la ascension, y la segunda, de suministrar al 
vehiculo la velocidad apropiada para situarle en 
orbita. 
La discusion general de la fase o fases propul-
sadas es bastante dificil, porque requiere el conoci-
miento de las caracteristicas del vehiculo portador. 
En particular, la curva aceleracion-tiempo de cada 
etapa determina las caracteristicas de posicion y ve-
locidad del vehiculo. Sin embargo, es posible, como 
veremos mas adelante, hacer ciertas consideraciones 
de caracter general. 
B) FASE DE VUELO ORBITAL O BALISTICO. 
Al terminar la fase anterior, el vehiculo entra 
en una orbita que satisface las restricciones geome-
tricas. 
Esta fase la supondremos no propulsada, por 
lo que es mas asequible a un estudio energetico ge-
neral, que haremos siguiendo el camino marcado 
por MICHAELS (Ref. 1). 
C) FASE DE APROXIMACION FINAL. 
Al llegar a las proximidades del bianco, un im-
pulso (axial si es posible), reduce la velocidad del 
vehiculo respecto al bianco. Dado que esta fase ejer-
ce escasa influencia sobre las dos anteriores, no la 
tendremos en cuenta en la discusion que sigue. 
3.1.1. Fase de ascension directa o enteramente 
propulsada. 
La finalidad de esta fase es inyectar el vehicu-
lo con la energia apropiada en la orbita que tenga 
las caracteristicas gecmetricas requeridas. la cuarta 
de las consideraciones generales de economia he-
chas en 3, indica qle la parte final de esta fase de 
ascension deberia hacerse a altura practicamente 
constante. Como, por otra parte, es preciso evi-
tar cambios de direccion (consideracion 1."), resul-
ta que la inyeccion en la orbita debe hacerse tan 
cerca del perigeo como sea posible. 
La condicion de inyectar cerca del perigeo para 
realizar una mision lunar, fijados: el instante del 
impacto, el tiempo de vuelo balistico (dependiente 
casi exclusivamente de la energia en el punto de 
inyeccion) y la estacion de partida, impone a la fase 
de ascension directa unas restricciones estrechisi-
mas, agravadas por el hecho de que las limitaciones 
de seguridad de lanzamiento impiden la utilizacion 
de una gama de acimut suficientemente amplia. 
Figura 9. 
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Estudiemos el caso considerado en la figura 9 
en la que se representa el piano de la orbita selec-
cionado, en principio, para realizar una cierta mi-
sion. Elegida la posicion del bianco en el momento 
del impacto y fijado el consumo de energia duran-
te la fase de ascension, la altura de inyeccion y la 
90 
90 
- J 
t -
0 no 
•4 
O 60 
a. 
< u 50 
Ul 
0 
z 
40 
a 
u 30 
z> 
z 20 
X 
l/l in 
0 
0 
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 60 
ANOMALIA VERDADERA Q° 
Figura 10. 
energia en el p u n t o de inyeccion; queda determina-
da la orbita y los angulos siguientes. medidos res-
pecto a la direccion del perigeo. 
8r|„ anomalia verdadera del punto de llegada. 
< ! > , , arco propulsado. 
8j, anomalia verdadera del punto de inyeccion. 
$, angulo de la mision o arco central balistico. 
existiendo entre ellos la relacion siguiente: 
6
, =
 9T - ( * - * , ) ~ 2 T . 
La figura 10, sacada de la referencia 4, de la que 
tomamos las ideas generales de esta discusion, mues-
tra le perdida de energia durante la fase de ascension 
directa medida mediante la disminucion de la carga 
de pago; en funcion del valor de 8 r 
La razon de la disminucion de la carga de pago 
reside en que, por razones geometricas relacionadas 
con la mision, es preciso en muchos casos tener ano-
rnalias de inyeccion grandes y la ascension propul-
sada es muy ineficaz por ser muy empinada (figu-
ra 11). 
Es necesario estudiar la posibilidad de mejorar 
la economia de la fase ascensional para la mision 
considerada. El examen de la figura 9 indica que 
la unica posibilidad de disminuir 0t, consiste en 
aumentar de alguna manera el angulo $, ya que 6T 
26 
esta definido por la mision lunar y <t>j se supone 
practicamente invariable. 
La figura 4 nos indica de que manera es posi-
ble aumentar * variando el acimut de lanzamiento. 
Si suponemos, como hasta ahora, que 5T y aT son 
fijas para la mision considerada, es posible seleccio-
nar, tomando sobre la recta 5T = constante valo-
res de <E> comprendidos en la ventana de seguridad, 
el acimut de lanzamiento A'L y la ascension recta 
(o tiempo de lanzamiento) mas apropiado. 
Si no es posible conseguir variaciones apro-
piadas de <t>, la mision debe ser abandonada. 
En resumen, la ascension directa propulsada 
presenta unos inconvenientes de falta de elasticidad 
que contrarrestan ampliamente sus ventajas rela-
cionadas con los aspectos tecnicos de control de ac-
titud y de seguimiento. 
3.1.2. Fase de ascension con orbita de espera. 
Una forma mas logica de modificar el valor 
de <f>, independientemente de las condiciones de lan-
zamiento, consiste en variar <J>r, intercalando una fase 
no propulsada ®p entre dos propulsadas 4>! y *a. 
La figura 1 2 indica claramente las ventajas de fle-
xibilidad que introduce la orbita de espera. 
Figura 11. 
Las orbitas de espera son, normalmente, circu-
lares por razones de economia relacionadas con el 
hecho de que el maximo aprovechamiento de la 
energia se consigue volando horizontalmente y, por 
otra parte, que la inyeccion debe hacerse tangencial-
mente y cuando el vehiculo tiene la maxima energia 
cinetica para una energia total dada. 
En la figura 12 se comprueba que para lanza-
mientos posteriores al perigeo, el recorrido <PP de 
espera debe ser proximo a 360". 
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del perigeo rp (medida respecto al centro de la T i e -
rra) vale: 
• = 1 
£ R 
en la que re es el radio de la Tier ra . El primer 
sumando del segundo miembro representa la ener-
gia potencial, y el segundo, la energia cinetica; me-
didas ambas en el perigeo. 
La altura de inyeccion, que es un factor impor-
tante en la economia de la mision, esta l imitada 
inferiormente por consideraciones relacionadas con 
el calentamiento aerodinamico, las fuerzas de t ipo 
aerodinamico sobre el vehiculo, el m i n i m o angulo 
de elevacion del radar compatible con las precision 
en el seguimiento, etc. U n valor apropiado de esta 
altura, medido respecto a la superficie de la Tier ra , 
parece estar comprendido entre 150 y 200 Km. 
La figura 13, Ref. 4, representa la disminucion 
Figura 12. 
Las ventajas f u n d a m e n t a l s de las orbitas de 
espera son dos: 
a) La flexibilidad en la solucion del problema 
geometrico de inyectar en las proximidades del pe-
rigeo, independientemente de cual sea el acimut de 
lanzamiento. 
b) La posibilidad de independizar el t iempo 
de lanzamiento del de impacto. Esta ventaja sera 
discutida mas adelante. 
Sus inconvenientes residen, fundamentalmente , 
en los problemas de seguimiento y telemetria que 
plantea la inyeccion en la orbita. Debido a que por 
consideraciones energeticas, la al tura de la orbita de 
espera debe ser lo mencr posible, la region de visi-
bilidad desde las estaciones de seguimiento y tele-
medida es muy pequena. Po r otra parte, como dis-
cutiremos mas adelante, un retraso en el lanzamien-
to modifica la posicion (o el t iempo) de inyeccion 
con las consiguientes complicaciones para las esta-
ciones de tierra. 
3.2 Fase de vuelo balistico. 
Al ser esta fase no propulsada, es posible rea-
lizar una discusion general de los parametros mas 
apropiados desde el p u n t o de vista economico. 
La energia especifica E de un vehiculo situado 
en una orbita eliptica de excentricidad e y al tura 
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de carga al aumentar la altura de la orbita de espera 
que coincide, normalmente , con la altura de in-
yeccion. 
Observese que para tales valores y excentrici-
dades proximas a la unidad, la energia cinetica es 
unas 30 veces mayor que la energia potencial. 
Por tan to , este u l t imo termino no sera tenido en 
cuenta en la discusion que viene a continuacion. 
La figura 14, sacada de la referenda 1, permite 
discutir los aspectos economicos de la fase de vuelo 
balistico. 
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TIEMPO DE VUELO BALISTICO , t b ( H RS ) 
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En dicha figura estan representadas, para una 
altura de inyeccion determinada, relaciones grafi-
cas entre el tiempo transcurrido entre la inyeccion 
y el impacto th, el angulo central balistico <&h, la 
velocidad en el punto de inyeccion V : y el angulo 
de elevacion en la inyeccion y. 
La influencia de la altura de inyeccion en el 
balance energetico puede estudiarse, por ejemplo, 
en la referenda 5. 
Elegida la mision y fijada la energia en el punto 
de inyeccion o, lo que es lo mismo, la velocidad V,, 
es posible calcular el valor de y si no se utiliza 6r-
bita de espera (y, por tanto, se conoce $ft = <£ — 
— <}>,) o el valor de <&p apropiado para conseguir 
que y tenga un valor fijado de antemano. 
La primera ventaja de la orbita de espera, que 
mencionamos en el apartado anterior, reside preci-
samente en utilizar la libertad adicional que per-
mite la orbita de espera para elegir <£6 de forma 
que Y = o, es decir, inyectar en el perigeo. De este 
modo, la puesta en orbita es mas economica. 
En esta misma figura se comprueba que, como 
ya hemos indicado repetidas veces, para una energia 
dada en el punto de inyeccion, el tiempo t,, es prac-
ticamente constante y, por tanto, salvo que se use 
orbita de espera, el tiempo de lanzamiento esta de-
terminado por el instante fijado para el impacto. 
Otro tipo de problema que se puede estudiar a 
la vista de la figura 14 es el siguiente En el supues-
to de que se dispusiera de diferentes vehiculos y, 
por tanto, de diferentes energias en el punto de 
inyeccion, (icompensaria una disminucion de energia 
el aumento del tiempo de vuelo? Para contestar a 
esta pregunta se ha dibujado la figura 15 en la que 
se ha representado th en funcion de V- para y = o. 
Se comprueba que existe un ahorro de energia Op-
timo por encima del cual el aumento de tiempo 
consiguiente parece excesivo. Tengase en cuenta que 
la probabilidad de exito de la mision disminuye al 
aumentar el tiempo necesario para llevarla a cabo. 
D) INFLUENCIA DEL RETRASO EN EL INSTANTE 
DEL LANZAMIENTO. 
1. Generalidades. 
El segundo problema que vamos a estudiar es 
el siguiente: elegida la mision lunar y los valores 
optimos de los parametros para realizarla, ^que 
t b (Hrs 
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Figura 15. 
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m o d i f i c a c i o n e s d e b e r a n su f r i r es tos p a r a m e t r c s p a r a 
q u e la m i s i o n se l leve a c a b o a pesar de h a b e r t e n i d o 
q u e r e t r a s a r el i n s t a n t e de l a n z a m i e n t o ? 
A n t e s de in ic ia r la d i s c u s i o n g e n e r a l de este p r o -
b l e m a , es c o n v e n i e n t e a d v e r t i r q u e en a l g u n o s casos 
u n re t r a so p u e d e c o n v e r t i r el l a n z a m i e n t o en i r rea-
l i z ab l e p o r r a z o n e s de s e g u r i d a d . 
C o n s i d e r e m o s , a t i t u l o de e j e m p l o , el caso de 
W o o m e r a . Si in t e resa r e a l i z a r el l a n z a m i e n t o c o n 
u n a n g u l o ia m i n i m o , es necesar io u t i l i z a r el aci -
m u t , l i m i t e de s e g u r i d a d de 12". C o m o u n r e t r a s o 
en el t i e m p o de l a n z a m i e n t o r e p r e s e n t a u n a u m e n t o 
de a L , r e su l t a q u e (fig. 5 ) , si 5 T es m a y o r en v a l o r 
a b s o l u t o q u e 3 1 " 0 5 ' , u n l ige ro r e t r a s o p u e d e o b l i -
gar a l a n z a r con a c i m u t s u p e r i o r al l i m i t e de s egu r i -
d a d . C l a r o esta q u e si se t r a t a de u n a m i s i o n l u n a r , 
este caso n o se p u e d e p r e s e n t a r d e b i d o a q u e 5 T n o 
a l c a n z a los 3 0 " (Ref. 6 ) , p e r o a la v i s ta de la m i s -
m a f igu ra se p u e d e c o m p r c b a r q u e la v e n t a n a de 
l a n z a m i e n t o es t a n es t recha q u e r e t r a s o s en el l a n -
z a m i e n t o del o r d e n de u n a h o r a s o n i n a d m i s i b l e s 
p o r r a z o n e s de s e g u r i d a d . 
E n los p a r a g r a f o s s igu i en t e s se e s t u d i a c c n ge-
n e r a l i d a d el p r o b l e m a de ca l cu l a r las co r recc iones 
q u e es prec iso r e a l i z a r p a r a c o n s e g u i r el e x i t o en 
la m i s i o n a pe sa r de la ex i s t enc i a de u n r e t r a s o i n i -
cial . D i c h o e s t u d i o se h a r a i n d e p e n d i e n t e m e n t e de 
c o n s i d e r a c i o n e s de s e g u r i d a d . E n el ana l i s i s f ina l 
de los r e s u l t a d o s debe ra c o n s i d e r a r s e , en cada caso 
p a r t i c u l a r , si es p o s i b l e l a n z a r en c o n d i c i o n e s de 
s e g u r i d a d . 
P a r a r e a l i z a r el e s t u d i c se i n t r o d u c i r a n las si-
gu i en t e s h i p o t e s i s s i m p l i f i c a t i v a s : 
a) E l r e t r a s o y las cor recc iones s o n su f i c i en te -
m e n t e p e q u e n a s c o m o p a r a a d m i t i r u n t r a t a m i e n t o 
l i n e a l i z a d o del p r o b l e m a . 
b) L a ene rg i a t o t a l d i s p o n i b l e es i n v a r i a b l e . 
E n el a p a r t a d o 2 se c o n s i d e r a n las m o d i f i c a c i o -
nes q u e d e b e n e x p e r i m e n t a r los p a r a m e t r o s g e o m e -
t r i cos A'L y * p a r a u n r e t r a s o d a d o . E n el a p a r -
t a d o 3 se d i s c u t e n las v a r i a c i o n e s q u e d e b e n e x p e -
r i m e n t a r las ca rac te r i s t i cas d i n a m i c a s p a r a v a r i a c i o -
nes d a d a s de las g e o m e t r i c a s . 
c o n s i d e r a r e m o s los d o s p r i m e r o s c o m o funciones 
de los t res r e s t a n t e s , de f o r m a q u e si es tos exper i -
m e n t a n v a r i a c i o n e s d a d a s p o r las e x p r e s i o n e s A a, , 
A 4>, A A ' j , las v a r i a c i o n e s c o r r e s p o n d i e n t e s de ccT 
y 5r|, se ran las s i g u i e n t e s : 
A r, = -
3 a~ 
4 « t + . . A A<?> + 
Loj — 
3 8 r 
3 a, 
A a, 
3 $ 
3K 
- ' A <?> + 
A', 
A A', 
A A', 
E l e x i t o de la m i s i o n l u n a r exige q u e los incremen-
to s A a, A <J> y A A'L sean ta les q u e : 
A aT = A oT = 0 , 
de f o r m a q u e t e n e m o s las d o s ecu ac i o n es : 
A A' 
3 A', A a. 
A A' , 
3 aT A 0 
9 * A a, 
3 8 , 
3 A ' L A « L 
A $ 
3 (p 1 aL da. 
p a r a d e t e r m i n a r la co r recc ion q u e e x p e r i m e n t a <J> y 
la q u e es p rec i so d a r a A ' , p a r a c o n s e g u i r el exito 
en la m i s i o n a pe sa r de q u e a r h a y a e x p e r i m e n t a d o 
u n a v a r i a c i o n A <xL. 
L a s e x p r e s i o n e s de las d e r i v a d a s parc ia les se re-
s u m e n a c o n t i n u a c i o n : 
0: 
3 a, 
3
-r 
3 A', 
3 a, 
s e n <5T cos <J> — sen 
3hT 
3 » T 
3 $ 
cos 0T 
sen A ' L c o s ?L sen 0 
3 « T 
3 <!> 
s e n A ' L c o s o[ 
c o s ST 
ST c o s <J> — sen SL 
cos S r sen $ 
2 . Variaciones en los parametros geometricos. 
Se lecc ionada u n a m i s i o n l u n a r , s o n c o n o c i d o s : 
la a scens ion recta ocT y la d e c l i n a c i o n 5 T de la L u n a 
en el m o m e n t o del i m p a c t o ; la a scens ion rec ta a L 
de la base de l a n z a m i e n t o en el m o m e n t o de l a n -
z a m i e n t o , la l a t i t u d de la base 8 , , el a n g u l o * l a n -
z a m i e n t o - i m p a c t o y el a c i m u t de l a n z a m i e n t o A'Ti. 
D e es tos seis p a r a m e t r o s , u n o es r e a l m e n t e i n v a r i a -
b l e : la l a t i t u d de la base 8 r . D e los o t r o s c inco , 
las co r recc iones de <j> y A ' L v a l e n : 
A $ cos 5, 
A a, 
• = — sen A', 
COS ( 
A A', sen 1 
A a, cos 8, 
cos §L 
cos 8. 
F ( A ' L ) . 
S i e n d o F ( A ' L ) = c tg $ cos A ' L f u n c i o n solo de 
A ' L , f i j a d c s 8 T y 8 : . 
E n las f i g u r a s 16 y 17 e s t an representadas las 
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funciones A <f>/A 04 en los casos de Woomera y nores en el primer caso que en el segundo, pero en 
Atlantic Missile Range para valores de A'L com- ambos casos son pequenos. 
prendidos entre los limites de seguridad, y diferen- En las figuras 18 y 19 se representan los valo-
tes valores de 5T. Los valores de A <S/A ar son me- res correspondientes de A A'L/A aL. La correccion 
WOOMERA 
- 1 
-2 
AA'L 
So," 
- 4 
-5 . 
- 6 
-7 . 
- 8 
- 9 . 
®® 
\ V 
«l 
(11 
n 
\ 
\ 
, i • 
© 
\ 
350* 360° 
180°«l><3600 (!•<*< 180° CURVA 
§T = - 2 5 ° JT = »• © 
frT = - 1 5 « 0T = 15° ® 
&T = 0 oT = 0 © 
0T = 5° &T = 5» © 
Sf =-10° © 
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-15° 
ftT = 20° 0T a - 2 0 * (g) 
&T = 2S' dT = - 2 5 » (J) 
Figora 18. 
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ATLANTIC MISSILE RANGE (CABO KENNEDY) 
Figura 19. 
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de acimut es muy importante en el caso de Woome-
ra debido a que es preciso lanzar en direccion apro-
ximadamente Norte (o Sur) . Se observa que para 
lanzamientos hacia el Norte, A A'L/A aL aumenta 
en valor absoluto cuando aumenta 6T si la diferen-
cia de ascenso recta, aL — ccT, es de i8o° y cuando 
disminuye 5T si dicha diferencia es proxima a o". 
Este resultado es aplicable a todas las estaciones de 
lanzamiento situadas al sur del Ecuador. Para es-
taciones cuya latitud es positiva se invierten los ter-
minos. 
En el caso de A. M. R. las variaciones de acimut 
son, en general, menores, alcanzando su valor mi-
nimo para A'L proximo a 90". Este minimo co-
rresponde a A'L = 900, linicamente en el caso de 
que sea 5T = o°. 
3. Variaciones en los pardmetros dindmicos. 
Queda, por ultimo, el estudiar que variaciones 
deben experimentar la velccidad V,, altura de in-
yeccion r, y el angulo de elevacion en la inyeccion 
Y, para propcrcionar el incremento necesario de <t>. 
Mediante la consideracion de las caracteristicas 
dinamicas de la orbita, encontramos una relacion 
entre el angulo central balistico <S>ft y las variables 
V,, r, y Y de forma que podemos escribir: 
3 VJ 3 r, 3 7 
En el caso deque no se utilice orbita de espera 
se tiene <I>6 = <l> — <f>1( siendo <J>t, el arco propulsa-
do, practicamente invariable. 
Podemos poner en este caso particular: 
Los incrementos de V p r, y Y no son indepen-
tes, sino que estan relacionados por la condicion 
de que el consumo de energia en la fase de ascenso 
mas la energia de inyeccion sea invariable. 
No es posible seguir adelante la discusion sin 
un conocimiento de las caracteristicas empuje-tiem-
po del vehiculo portador. Conocidas dichas caracte-
risticas se obtiene una relacion entre V I t r, y 7 con 
lo que se puede escribir el incremento de <J> en fun-
cion de los de dos de las variables. 
Si existe orbita de espera es <J>ft = $ — * , — 
— ($?p — *o, siendo *, y $2 practicamente invaria-
ble. Podemos escribir: 
', 3 ij-> , , , , 3 <j> 3 $ 
Es teorioamente posible, modificando conve-
nientemente el recorrido de espera, inyectar el 
vehiculo en orbita en las mismas condiciones, Vp 
fj y Y, escogidas en principio para la realizacion de 
la mision. 
Conviene indicar que, aun en el caso de que 
sea A * = A <f>p, la posicion respecto a tierra del 
punto de inyeccion en orbita varia a causa del re-
traso de lanzamiento por dos razones: 
a) La variacion del acimut de lanzamiento A'L. 
b) El giro de la Tierra en virtud del cual, 
aunque la posicion del punto de inyeccion perma-
neciera invariable en el piano de la primitiva or-
bita, su proyeccion sobre la esfera terrestre variaria. 
De las razones expuestas se deduce que existe 
la posibilidad de que un retraso en el lanzamiento 
puede convertir en inservible la estacion terrestre 
destinada a gobernar la inyeccion en la orbita. 
Si la fijacion del instante del impacto es muy 
estricta, lo que no parece ocurrir en el caso de mi-
siones lunares, la orbita de espera es absolutamente 
necesaria si se quiere hacer frente a la eventualidad 
de un retraso en el lanzamiento debido a su capaci-
dad de independizar el tiempo de lanzamiento del 
de impacto. 
E) CONCLUSIONES 
1. Mision lunar desde Woomera. 
a) Elegida una mision lunar es siempre posible 
sin orbita de espera si las restricciones en cuanto al 
momento de lanzamiento no son muy estrictas. 
De la figura 5 (de la que es valida linicamente la 
parte no rayada), deducimos que el instante del dia 
mas apropiado para el lanzamiento se presenta cuan-
do la diferencia de ascensiones rectas es proxima a 
180", ya que en tales instantes los valores de * son 
del orden de 200" a 240" y los valores de 4>^  varian 
entre IJO" y 210" (suponiendo *, ^ 30°). 
De la figura 14 deducimos que los valores de 7 
correspondientes son pequenos si S r es positivo 
(3>fc —170"), pero pueden alcanzar valores de has-
ta — 15" si ST es negative 
b) Debido a las limitaciones de seguridad, el 
piano de la orbita presenta una inclinacion muy 
grande, tanto con respecto al piano del ecuador 
como con respecto al de la orbita lunar, lo cual da 
lugar a un conjunto de inconvenientes, como ya 
hemos sefialado. En particular, es practicamente in-
tolerable un retraso en el momento de lanzamien-
to, pues lleva consigo variaciones de acimut ma-
yores que el intervalo de seguridad de lanzamiento. 
c) Las ventajas que puede presentar la orbita 
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de espera son muy escasas si el lanzamiento se rea-
liza para «L — a T ^ i 8 o ° . Son mas acusadas cuan-
do S r < o" que en caso contrario. 
Si se trata de utilizar los instantes en que 
«L — < J T ~ O " la orbita de espera es una necesidad 
para inyectar en las proximidades del perigeo 
Tambien es imprescindible la orbita de espera 
cuando, de no usarla, seria necesario lanzar en. un 
momento dado (aL — «T) fijado de antemano. 
2. Mision lunar desde Pacific Missile Range. 
La conclusion a) del apar tado anterior sigue 
siendo valida. 
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